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Els avions de la Segona Guerra Mundial sempre m’han despertat certa curiositat, així que 
comentant temes per al treball de fi de grau, va sorgir la idea de l’estudi de perfils, i la meva 
reacció va ser estudiar el perfil del mític avió  Supermarine Spitfire. Aquest va ser un avió 
emergent a Anglaterra i que va  desenvolupar un gran paper durant la dècada de 1940 i els 
anys posteriors.  
Un altre factor que hem va fer elegir aquest tema, va ser que un cop completades totes les 
assignatures de la titulació, la part de simulació realitzada a l’assignatura de Mecànica de 
fluids hem va parèixer interessant, i hem vaig quedar amb ganes d’aprendre més sobre aquesta 
part. 
Així, la realització d’aquest treball, hem permet posar en pràctica i continuar aprenent sobre el 
món de les simulacions, i a més a més, amb un tema que sempre m’ha despertat curiositat. 
Aquest treball es pot dividir en tres parts diferenciades, primerament es realitza un estudi 
aerodinàmic del perfil d’ala utilitzat en la construcció de l’avió Spitfire, en el qual 
s’introdueixen tots els resultats obtinguts mitjançant el Fluent. A continuació, hi ha un 
contrast entre 4 tipus de perfils que podrien millorar les prestacions de l’avió, i es comenten 
les principals característiques de cadascun a partir de les dades proporcionades pel programa 
Visual Foil. Finalment, es realitza un estudi final del perfil elegit per a la millora del perfil 
original de l’Spitfire, i hi ha una comparativa entre els dos. 
Per tant ,l’abast del projecte es limita a l’estudi de diferents perfils ja existents, l’obtenció dels 
seus paràmetres òptims, i el posterior estudi i comparació mitjançant el Fluent entre el perfil 
original i el proposat per a la millora. No s’indagarà sobre aspectes que puguin variar com a 
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2. Breu història del Supermarine Spitfire 
El Supermarine Spitfire es va començar a dissenyar el 1935 davant la demanda del govern 
britànic de disposar d’un caça monoplà d’un sol tripulant i amb l’objectiu de materialitzar un 
interceptor ràpid de curt abast per a la defensa aèria. Va ser utilitzat per la Royal Air Force 
(RAF) i molts països aliats al llarg de la Segona Guerra Mundial. La gran actuació en aquesta, 
li va permetre continuar tenint una gran importància en la dècada del 1950. 
2.1. Introducció al Supermarine Spitfire 
L’Spitfire, successor del Supermarine 224, va ser dissenyat per l’enginyer i visionari de 
l’empresa Supermarine Aviation Works, Reginald Mitchell. Mitchell va anar refinant el 
disseny fins la seva mort el 1937, amb la qual cosa, el seu company Joseph Smith va 
continuar amb les millores. Es va dissenyar un caça sofisticat i revolucionari amb ala el·líptica 
i dotat d’un poderós motor Rolls-Royce Merlin. L’ala el·líptica li va permetre una gran 
maniobrabilitat, així com una velocitat màxima superior a la de diferents combatents com el 
Hawker Hurricane. (Cole, 2012) 
 
Figura 2.1.: Reginald Mitchell (dreta) i Joseph Smith (esquerra). 
El vol inaugural va ser al març del 1936, però fins l’agost del 1938 no van entrar en servei els 
primers aparells. Va ser amb l’inici de la batalla d’Anglaterra el 1940, quan la seva silueta 
elegant i inconfusible va adquirir la categoria de mite, amb els models Mk I i Mk II. Els dos 
models disposaven de vuit metralladores de calibre 0.303, que més tard es van redissenyar 
albergant dos canyons de 20 mm i quatre metralladores de 0.303 amb el model Mk V.  
Pilotats per joves aviadors, que W. Churchill va immortalitzar com a “The Few”, es van 
enfrontar en milers de duels cara a cara amb el Messerschmitt 109, convertint-se en l’avió que 
havia salvat la Gran Bretanya i, alhora, la llibertat d’Europa.  
Estudi i millora del perfil alar de l’avió Supermarine Spitfire  Pàg. 7 
 
 
La producció de l’Spitfire va ser massiva, creant-se’n un total de vint-i-quatre models bàsics 
(Mark o Mk) i moltes variacions d’aquests models. Aquestes cobrien des dels diferents 
motors utilitzats, com el Merlin i el Griffon, variants de reconeixement o diferents 
configuracions d’ala. Des de que es van començar a produir, una lletra a continuació de la 
versió indicava el tipus d’armament. Així es van produir el tipus A (quatre metralladores per 
ala de 7,7 mm), el tipus B (dos metralladores de 7,7 mm i un canyó Hispano de 20 mm per 
ala), el tipus C (“ala universal”, admetia tres configuracions:  la A, la B o una tercera que 
permetia posar dos canyons Hispano de 20 mm per ala) i el tipus D (un canyó Hispano de 20 
mm i una metralladora de Colt-Browning de 12,7mm per ala). L’últim Spitfire que va sortir 
de la línia de muntatge va ser el 20 de febrer de 1948, convertint-se així amb l’únic caça 
britànic que va estar amb producció abans, durant i després de la guerra. (Álvarez, 2008)   
El caça va ser utilitzat en la defensa de Malta, en les campanyes del nord d’Àfrica, de Sicília i 
d’Itàlia, i al Pacífic contra els japonesos. Després de 1945, incorporat a les forces aèries d’una 
trentena de països, l’Spitfire va intervenir en guerres fora d’Europa fins el 1954. 
2.2. Disseny 
El 1931, Mitchell va fabricar un avió com resposta a l'especificació F.7/30 del Ministeri de 
l'Aire Britànic per a un nou caça monoplaça capaç d'aconseguir 400 Km/h i equipat amb 4 
metralladores. Aquest primer intent de caça, el Supermarine 224, va ser un monoplà amb 
cabina oberta i ales de gavina molt fines, que amb la velocitat en ment creaven una resistència 
aerodinàmica molt baixa. Incorporava un tren d'aterratge fix, i era impulsat per un motor 
Rolls-Royce Goshawk amb refrigeració per evaporació. Però, aquest no va estar a l'altura de 
les expectatives i va ser rebutjat per la falta d’espai per la instal·lació de les metralladores 
requerides, ja que el Ministeri de l’Aire Britànic n’exigia almenys vuit. 
 
Figura 2.2.: Supermarine tipus 224 amb ales de gavina. 
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Mitchell, mitjançant una operació privada patrocinada pel propietari de la Supermarine, 
Vickers-Armtrongs, va continuar millorant el disseny d’aquest Supermarine 224, donant lloc 
al Tipus 300. El nou disseny,  portava un tren d'aterratge retràctil, una cabina tancada amb un 
sistema de respiració d'oxigen i el potent motor Rolls-Royce PV-12 de quasi 900 cv, més tard 
anomenat Merlin, i que va ser utilitzat en les variants Mk I a Mk IX del Spitfire, fins l'arribada 
del motor Rolls-Royce Griffon. (Ozascu, 2013) 
 
Figura 2.3.: Supermarine tipus 300. 
L’objectiu era aconseguir un avió ben equilibrat, un bombarder interceptor d’alt rendiment i 
capaç d’explotar al màxim l’energia del motor Merlin, sense perdre de vista que havia de 
permetre una gran maniobrabilitat i alta velocitat. La solució a aquests objectius els va 
aconseguir incorporant una ala el·líptica. Aquesta disposava d’una gran eficiència pel que feia 
a la relació pes-resistència i li brindava una gran capacitat per a la instal·lació d’armes a la 
part exterior, les quals es podien carregar fàcilment mitjançant unes portes al revestiment. 
Però, tot i que donava una maniobrabilitat molt gran i generava poca resistència, les entrades 
en pèrdua eren molt crítiques i, a més a més, la seva construcció era molt complexa i cara. Un 
clar exemple de la costosa construcció, seria el Messerschmitt Bf 109, el qual costava de 
construir un terç del temps del que costava un Spitfire, i les ales angulars del qual, donaven un 
rendiment similar. 
 
Figura 2.4.: Messerschmitt Bf 109. 
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Tot i que inicialment es va anomenar Tipus 300, més tard Sir Robert MacLean, en aquell 
moment capdavanter de l’empresa Supermarine, va suggerir el nom de Spitfire, el significat 
del qual es remunta a la època isabelina i es refereix a una persona apassionada i ferotge. Hi 
ha rumors que Mitchell va dir que era “només un tipus de nom ximple que ells utilitzarien”, 
però aquest va anar guanyant terreny fins instaurar-se com a nom oficial de l’avió. 
2.3. L’ala el·líptica i els motius de la seva elecció 
Com ja s’ha indicat anteriorment, Mitchell va decidir una ala amb planta el·líptica per a 
l’Spitfire. Es va rumorejar però, que Mitchell havia copiat la forma de l’ala de l’avió alemany 
Heinkel 70, però davant aquestes acusacions, més tard Shenstone, col·laborador del disseny 
junt amb Mitchell, es va defensar amb els arguments “El Heinkel 70 ha tingut una influència 
sobre l’Spitfire, però en una visió diferent. Jo vaig veure l’avió alemany al Paris Aero Show i 
vaig quedar gratament impressionat de la suavitat de la seva pell. No hi havia un rebló a la 
vista...quan ens vam posar mans a l’obra amb el disseny de la F.37/34, hem vaig referir en 
moltes ocasions al Heinkel 70 durant les nostres conversacions. Vaig utilitzar-lo com a criteri 
per a la suavitat aerodinàmica i vaig insistir amb que si els alemanys havien pogut fer allò, 
amb poc esforç, nosaltres també podíem”. Amb aquestes explicacions volia deixar clar que 
només havien tingut en compte el Heinkel 70 per a l’acabament de l’ala, i no com l’acusaven 
en la seva forma el·líptica. (Price, 1977) 
L’ala el·líptica era la millor opció, tant pels aspectes estètics com pels aerodinàmics, ja que la 
resistència induïda que influeix en l’aparició de sustentació, es redueix molt quan s’utilitza 
aquesta forma. L’objectiu de tenir una resistència a l’avanç baixa, es va aconseguir mitjançant 
l’optimització de la relació espessor-corda, sense perdre de vista la necessitat d’albergar el 
tren d’aterratge i l’armament. Aquest propòsit es veu reflectit en l’ala mitjançant la corda, on 
es pot observar com l’amplada inicial a l’arrel va disminuint lentament al principi i més 
ràpidament cap a la punta.  
 
Figura 2.5.: Spitfire on es pot observar l’ala el·líptica. 
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Però el veritable avantatge de l’ala el·líptica va ser la baixa resistència induïda a una altitud 
elevada, tot i no haver-ho tingut amb compte durant el seu disseny. El fet és que, en altures 
elevades, on l’aire té una densitat menor, l’angle d’incidència s’ha d’augmentar i en 
conseqüència la fricció induïda augmenta. Es aquí on l’ala el·líptica esdevé important, ja que 
assumeix un vol subsònic. 
   El perfil utilitzat en l’ala el·líptica de l’Spitfire va ser de la sèrie NACA 2200, on els seus 
dissenyadors, Smith i Shenstone, van anar variant la relació espessor-corda segons els seus 
propòsits. Finalment es van decantar per un 13% de la corda a l’arrel de l’ala, que va anar 
disminuint fins un 6% a la punta. Amb aquestes relacions aconseguien la mínima resistència a 
l’avanç, així com la resistència estructural necessària, dins les seves grans restriccions de 
volum degut a l’armament i al tren d’aterratge que havien d’albergar, com ja s’ha comentat 
abans (Cole, 2012). 
2.4. Estructura alar i fuselatge  
El travesser principal de l’ala, de secció recta en forma de I, proporcionava la resistència 
necessària per suportar la força de sustentació, ajudada pel sòlid revestiment exterior. També 
constava d’un travesser posterior que ajudava al travesser principal a unir les costelles així 
com a reduir les forces de flexió al travesser principal a l’hora de l’aterratge. El moment 
torçor que apareixia, es solucionava mitjançant la caixa de torsió, que anava des del travesser 
principal fins al secundari. La caixa-D anava des de la vora d’atac fins al travesser principal i 
incloïa els tancs de combustible. La part més pròxima a l’arrel constava d’un departament que 
albergava el tren d’aterratge i la part posterior de l’ala era la que contenia els flaps.  
 
Figura 2.6.: Ala el·líptica amb les diferents parts. 
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Una novetat en l’Spitfire era que la vora de sortida de l’ala incrementava lleugerament cap 
amunt en la seva duració. Pel que fa a l’angle d’incidència, disminuïa de dos graus a l’arrel 
fins a un angle nul a la punta. Aquestes característiques obligaven a que quan l’avió entrava 
en pèrdua, s’iniciés per la part de l’arrel, això es transformava amb unes vibracions que 
alertava els pilots, i els permetia poder treure el màxim rendiment de l’avió. 
Una altra característica en la geometria de l’ala era que l’angle diedre era de sis graus per tal 
d’augmentar l’estabilitat lateral.  
El fuselatge de duralumini era complex, amb un gran nombre de corbes compostes, 
construïdes a partir de dinou formadors o marcs. Els primers quatre marcs recolzaven un 
dipòsit i les cobertes del motor. El cinquè marc era un doble marc reforçat, ja que aguantava 
la carrega del motor. A continuació n’hi havia cinc amb forma de U que contenien dipòsits de 
combustible i la cabina. A partir del marc onze comença la part posterior del fuselatge, que 
inclou el seient i el blindatge, remarcant que els marcs van disminuint relativament fins 
arribar a la coa. Longitudinalment disposava  de catorze travessers secundaris i quatre 
travessers principals vinculats als marcs. (Price, 1977) 
 
Figura 2.7.: Vista dels marcs i travessers del Spitfire Mk V. 
 
2.5. Variacions internes de l’ala 
Al llarg dels diferents tipus de Spitfire que es van anar dissenyant mitjançant modificacions 
de l’inicial, la distribució interior de l’ala, depenent de l’armament que havia d’incorporar 
Pàg. 12 Estudi i millora del perfil alar de l’avió Supermarine Spitfire 
 
 
l’avió també anava variant. Es van utilitzar quatre tipus diferents d’ala per als avions amb 
motor Merlin, els quals anaven entre el tipus A i el D. Aquests tenien les mateixes 
dimensions, però diferents modificacions en l’armament i els tancs de combustible.  
Després del canvi al motor Griffon, l’empresa Supermarine va contemplar la necessitat de 
revisar el flux laminar sobre l’ala, per tal d’augmentar la velocitat mitjançant l’aprofitament 
de la potència d’aquest nou motor. Aquesta modificació, la tipus E, va començar amb la 
variant Mk XXI i va esdevenir estàndard en les variants posteriors a la guerra. Cal remarcar 
que la majoria de models entre els Mk I i Mk XXIII portaven bàsicament els tipus A, B, C i E. 
(Cole, 2012) 
2.6. Variacions externes de l’ala 
Es van portar a terme moltes modificacions internes de l’ala per adaptar-les a l’armament 
necessari, però les modificacions externes tampoc es van quedar enrere. Amb l’Spitfire Mk V 
van aparèixer les primeres ales retallades i el que es pretenia principalment era millorar la 
velocitat de balanceig.  
Un altre tipus d’ala que se li va aplicar al Spitfire va ser l’ala estesa, aquestes eren concebudes 
especialment per volar a elevades altures i van aparèixer amb el Mk VI. L’ampliació de l’àrea 
alar, li va permetre un ascens més ràpid, però li va disminuir la capacitat de maniobra en 
combat en altituds “normals”. 
Amb el model Mk VIII, van arribar les puntes d’ala intercanviables, les quals depenent de la 
necessitat del combat es podien armar les puntes d’ala retallades o les esteses. (Webb, 2010) 
Pel que fa al perfil alar també hi va haver modificacions, Supermarine va desenvolupar una 
nova ala de flux laminar sobre la base de nous perfils aerodinàmics desenvolupats per NACA 
als Estats Units, amb l’objectiu de millorar el rendiment i reduir la resistència. Aquests perfils 
són el Supermarine 371-Yo a l’arrel i el Supermarine 371-II a la punta, estimant un augment 
de la velocitat en 90 Km/h sobre l’Spitfire XXI. La nova ala va ser instal·lada inicialment 
sobre el Mk XIV i mes tard es va dissenyar un nou fuselatge donant lloc al rancorós 
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3. Conceptes bàsics dels perfils i fonaments aerodinàmics 
Per tal de poder seguir el desenvolupament del treball hi ha un conjunt de conceptes 
necessaris que no es poden menystenir, com són els conceptes necessaris per a poder definir 
un perfil i els fonaments de l’aerodinàmica sobre perfils. 
3.1. Conceptes bàsics 
En aquest apartat s’expliquen els diferents paràmetres que s’utilitzen al treball, i que són 
necessaris tant per definir el comportament del perfil com per a la seva descripció geomètrica. 
3.1.1. Línies de corrent 
Una línia de corrent és una corba, la tangent de la qual en un punt qualsevol, té la direcció de 
la velocitat del fluid en aquest punt i en un instant t determinat. A més, en règim estacionari 
les línies de corrent coincideixen amb les línies de flux. 
 
Figura 3.1.: Línies de corrent al voltant d’un perfil. 
3.1.2. Nombre de Reynolds i nombre de Mach 
El nombre de Reynolds és adimensional i permet caracteritzar el comportament del fluid en 






On ρ és la densitat del fluid, u és la velocitat,  L és la longitud característica (en el cas d’un 
perfil serà la corda) i μ és la viscositat dinàmica del fluid. 
En canvi, el nombre de Mach permet classificar el comportament d’un gas, ja que si es menor 
de 0,3 el gas es comportarà com incompressible, i si es supera aquest valor passarà a ser 
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compressible. El Mach és el quocient entre la velocitat de l’objecte estudiat (u), i la velocitat 





Aquest quocient també permet la classificació segons la velocitat de vol: 
• Subsònic M<0,7 
• Transsònic 0,7<M<1,2 
• Supersònic 1,2<M<5 
• Hipersònic M>5 
3.1.3. Parts d’un perfil 
Les parts principals de les que consta un perfil són: 
• Vora d’atac i vora de sortida: punts més avançat i més endarrerit del perfil. 
• Extradós i intradós: superfícies superior i inferior respectivament, compreses entre la 
vora d’atac i la vora de sortida. 
• Corda: línia recta que va des de la vora d’atac fins la de sortida. 
• Línia de curvatura: lloc geomètric que equidisten del extradós i del intradós en sentit 
perpendicular a la corda. 
 
Figura 3.2.: Parts d’un perfil. 
L’actitud de l’avió (orientació de l’avió respecte l’horitzó) vindrà definida per l’angle d’atac 
, que és l’angle format per la corda i la direcció de la velocitat incident no pertorbada. El 
centre aerodinàmic és un punt del perfil respecte el qual el moment es independent de l’angle 
d’atac.  
Normalment l’acció del vent es sol referir a ¼ de la corda, que coincideix amb el centre 
aerodinàmic ~ c/4 per a perfils amb baixa velocitat. 




Figura 3.3.: Disposició de les forces Lift i Drag. 
3.2. Perquè vola un avió? 
És una pregunta que molts es fan, però que molts cops no es respon correctament. La majoria 
de cops, aquest interrogant és respost amb que els avions volen pel teorema de Bernoulli 
(explicat a l’apartat 3.2.4), i no van mal encaminats, però no només es deu a aquest teorema, 
ja que influeixen alguns principis més, que a continuació s’explicaran i que es complementen 
amb aquest.  
3.2.1. Forces aerodinàmiques 
Els únics mecanismes de que disposa la natura per a transmetre una força a un cos que es mou 
per un fluid són la pressió, que actuarà normal a la superfície, i la tensió tangencial, causada 
per la fricció entre el fluid i el cos. L’efecte net que tindran aquestes dues components, es 
traduirà amb una força R i un moment M, com s’observa a la Figura 3.4. A la vegada aquesta 
força R es pot descompondre amb dues components, una que anirà perpendicular a la direcció 
del flux, anomenada Lift, i una altra que anirà amb la mateixa direcció i és coneguda com a 
Drag. 
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3.2.2. Coeficients adimensionals bidimensionals 
Els coeficients adimensionals que intervenen en aquest treball són el coeficient de sustentació 
(CL), el de resistència aerodinàmica (CD) i el capcineig (CM). Aquests coeficients estan 
expressats per unitat de longitud, ja que l’estudi es realitza en 2D. A més a més, cal afegir que 
aquests tres paràmetres, pel que fa a l’abast d’aquest estudi, són funció del Reynolds, el 
nombre de Mach de la corrent lliure i de l’angle d’atac. 







On  és la densitat del fluid i V es la velocitat no pertorbada. 
Els coeficients adimensionals queden de la següent forma: 













Dues quantitats adimensionals més que s’utilitzen son: 








3.2.3. Equació de continuïtat 
És l’expressió del principi de conservació de la massa fluida, per tant el flux que passa per 
una superfície tancada S ha de ser igual a la disminució, per unitat de temps, de la massa de 
fluid contingut al seu interior. 
Considerant dues seccions qualsevols d’un tub de corrent, A1 i A2, l’equació de continuïtat 
estableix que el flux màssic que travessa A1 es igual al que travessa A2. 
,- .  ,-  
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Si tenim amb compte  que ,-  ∆0
∆1
 . . 2 i considerant un flux incompressible, per tant 
ρ	constant, s’arriba a l’equació: 
.. 2.  . 2 
3.2.4. Equació de Bernoulli 
L’explicació clàssica de perquè vola un avió sempre és basa amb aquesta equació, i 
l’explicació rau en que l’ala està dissenyada per a que dues partícules d’un flux 
incompressible que parteixen des d’un mateix punt a la vora d’atac, han de recórrer una 
trajectòria diferent amb el mateix temps, ja que al final s’han de trobar. Com que la distància 
és major a la part superior de l’ala, la partícula que va per sobre s’accelera, i en conseqüència 
la pressió en aquest costat (extradós) serà menor que a l’intradós. Per tant, serà aquesta 




. .  5 . 6. 7  89:;<9; 
Però, primerament, hauria de ser cert que les dues partícules arribessin al mateix temps al 
final del perfil, el que queda demostrat en túnels de vent que no és així, i que les partícules 
que es desplacen per sobre hi arriben abans. 
 
Figura 3.5.: Recorregut de dos partícules sobre el perfil. 
L’equació de Bernoulli influeix, però no només es deu a aquesta que els avions volin, ja que 
les formes dels perfils haurien de tenir una superfície superior molt més llarga que la inferior 
per crear la força de sustentació necessària. A més a més, que passa amb els perfils simètrics o 
amb el vol invertit dels avions?  
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3.2.5. Efecte Venturi 
Seguint amb l’equació de Bernoulli, una altra explicació a la sustentació, seria l’efecte 
Venturi, que diu q si s’agafa un volum determinat d’aire, al introduir el perfil, aquest volum 
disminuirà, fent que el flux disposi de menys secció per passar, el que es traduirà amb una 
augment de la velocitat i per tant una disminució de la pressió.  
         
Figura 3.6.: Canvi d’àrea d’un tub i equació de Bernoulli. 
Aquesta explicació però, té els mateixos inconvenients que l’explicada abans amb l’equació 
de Bernoulli, ja que deriva d’ella. 
3.2.6. Llei d’acció-reacció de Newton 
Les lleis de Newton també ajuden a explicar el perquè de la creació de Lift en un perfil. Si es 
té amb compte la tercera llei de Newton, diu que per a una acció hi ha una altra d’igual i amb 
sentit contrari. 
 
Figura 3.7.: Upwash i downwash. 
Segons aquesta llei, la força Lift resultant a una ala és proporcional a l’aire desviat cap avall o 
a la velocitat descendent d’aquest aire. Per tant, a major angle d’atac la velocitat descendent 
de sortida d’aquest flux serà major, com es pot observar a la Figura 3.8. També, com és obvi, 
a major velocitat del perfil, major magnitud vertical de la velocitat de sortida. 




Figura 3.8.: Descomposició del flux. 
Totes es explicacions fins ara tenen la referència que el perfil està estàtic, i és l’aire qui es 
mou, però vist des del terra, no és l’aire qui es mou, sinó el perfil. Per tant, vist amb referència 
terra, l’aire al voltant de l’ala no es comporta com vist fins ara, sinó que hi ha una circulació 
al voltant de l’ala. S’observa a la Figura 3.9 com a la vora d’atac, l’aire es mou en sentit 
ascendent (upwash) i a la vora de sortida, l’aire es mou en sentit descendent (downwash).  
Destacar també que l’aire s’accelera a l’extradós en sentit a la vora de sortida, i en canvi a 
l’intradós, l’aire s’accelera en sentit contrari, és a dir cap a la vora d’atac. 
 
Figura 3.9.: Aparició de circulació al voltant d’un perfil. 
3.2.7. Efecte Coanda 
Quan un fluid viscos entra en contacte amb una superfície corba, intenta resseguir aquesta 
superfície, aquest efecte és conegut com efecte Coanda. L’explicació rau en la viscositat, ja 
que la resistència al flux degut a la viscositat, fa que el fluid s’apegui a la superfície. La 
viscositat fa que la velocitat entre la superfície, i les molècules d’aire que estan tocant-la sigui 
zero. Per tant, just per sobre de la superfície la velocitat del flux serà molt petita, i anirà 
augmentant com més es vagi separant d’aquesta, fins arribar a la velocitat no pertorbada. 
Aquest volum d’aire al voltant de la superfície, és el que es coneix com capa límit. 




Figura 3.10.: Efecte Coanda. 
3.2.8. Capa límit 
La capa límit pot ser laminar o turbulenta. A la capa límit laminar qualsevol intercanvi de 
massa o de quantitat de moviment te lloc només entre capes adjacents, en canvi la capa límit 
turbulenta està marcada per la barreja entre les diverses capes, creant un intercanvi d’energia, 
quantitat de moviment i massa molt més gran que en la laminar. Com a conseqüència d’això, 
el perfil de velocitats descriu una forta pendent a la paret, diferenciant-se del perfil laminar, 
on és més parabòlic. 
 
Figura 3.11.: Perfil de velocitats turbulent i laminar. 
La força de fricció que deriva de la capa límit turbulenta és major que la laminar, degut a 
l’energia que dissipa, per tant en un avió, inicialment serà preferible una capa límit laminar. 
Però això no és possible degut a que la mida de les ales no permet mantenir un règim laminar 
fins al final.  
3.2.9. Entrada en pèrdua del perfil 
Tot i que a efectes de resistència a l’avanç sembla que la presència de la capa límit laminar 
sigui millor que la turbulenta, la capa límit turbulenta té un avantatja molt important enfront la 
laminar. El flux laminar va perdent velocitat amb la distància, fins que al finalment es para o 
retrocedeix, provocant un despreniment de la capa límit. En canvi, una capa límit turbulenta, 
permet que el despreniment aparegui més tard, ja que part de l’energia cinètica de l’exterior es 
transmet a l’interior, estimulant l’avanç de de les zones de menor velocitat i retardant així el 
despreniment. 




Figura 3.12.: Distribució de velocitats de la capa límit al voltant d’un perfil. 
El comportament explicat, es veu reflectit a efectes del CL. Mentre no hi ha despreniment, el 
coeficient de sustentació augmenta linealment amb la variació de l’angle d’atac fins arribar a 
un cert angle on apareix el despreniment de la capa límit, el que resulta amb l’entrada en 
pèrdua del perfil, ja que la capa límit a l’extradós es desprèn. 
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4. Nomenclatura NACA 
Com que el perfil inicialment estudiat es un NACA de quatre xifres, l’explicació es limitarà a 
aquest tipus de perfil, deixant l’explicació de perfils NACA amb més xifres.  
Gran part del treball de tabulació de característiques aerodinàmiques de perfils ha estat 
desenvolupat per la National Advisory Comittee for Aeronautics (NACA), la qual és 
l’antecessora de la National Aeronautics and Space Administration (NASA). 
El perfil tipus NACA de quatre xifres, dóna la informació següent: 
• La primera xifra descriu la curvatura màxima amb percentatge de corda. 
• El següent dígit descriu la distància de la màxima curvatura des de la vora d’atac en 
1/10 del percentatge de la corda. 
• Els dos últims dígits descriuen el gruix màxim amb % de corda.  
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5. Descripció del problema 
El perfil alar inicialment estudiat en aquest treball, és el NACA 2213, corresponent al perfil 
utilitzat en la construcció de l’històric avió Spitfire. La curvatura màxima del perfil és d’un 
2% de la corda, la posició de l’ordenada de la curvatura màxima esta al 20% de la corda i el 
gruix és d’un 13% de la corda. Amb aquestes dades el perfil quedarà com el següent: 
 
Figura 5.1.: Corba del perfil NACA 2213. 
Primerament s’estudiarà el NACA 2213, i posteriorment, a partir de diferents perfils 
prèviament seleccionats, es procedirà a l’estudi del que, respectant les restriccions imposades 
per a la seva elecció amb les que s’assegura que es pugui instal·lar a l’avió Spitfire,  doni una 
eficiència i uns coeficients drag i lift millors.  
5.1. Perfil NACA 2213 
5.1.1. Geometria i mallat 
Per a l’obtenció de la geometria, s’ha utilitzat el generador de punts de la pàgina web 
www.airfoiltools.com, on s’han introduït els paràmetres següents: 
 
Figura 5.2.: Paràmetres per a l’obtenció de la geometria. 
Com que la malla és la part més important de l’estudi amb el Fluent per l’obtenció de resultats 
verídics, s’ha utilitzat en tot el treball un complement que proporciona l’ANSYS anomenat 
ICEM CFD que permet implementar una malla manual. Aquesta, tot i que és més laboriosa i 
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es necessita un aprenentatge previ, dóna uns resultats molt més acurats que la malla 
automàtica.  
 
Figura 5.3.: Interfície de treball de l’ICEM CFD. 
Per tant, els punts obtinguts mitjançant la web abans citada, s’han importat mitjançant un 
arxiu .txt al complement del ANSYS, ICEM CFD, mitjançant un format específic, per tal que 
aquest reconegués els punts. La primera línia de l’arxiu consta de dos números, el nombre de 
punts per a cada cara i del nombre de cares, en aquest cas seran 101 i 2. Les línies següents 
seran les dels punts x, y i z que componen les dues corbes. 
 
Figura 5.4.: Arxiu per importar al programa ICEM CFD. 
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El perfil s’ha tancat mitjançant una recta, ja que és una aproximació més realista que un 
tancament acabat perfectament amb punta, ja que en la fabricació és impossible realitzar un 
perfil perfectament acabat amb punxa. 
Un cop els punts importats, a la corba superior se la anomenat wall_upper, i al conjunt de la 
corba superior i inferior wall. Ja amb el perfil tancat, i les seves parts anomenades, s’ha 
procedit a la creació de la geometria que l’envolta, que és un rectangle de 20x30 m. A les 
línies superior i inferior del rectangle se les ha anomenat top i bottom respectivament, així 
com inlet a la recta d’entrada del flux i outlet a la recta de sortida. 
Posteriorment s’ha especificat mitjançant la comanda Create Body el cos per on circularà el 
fluid. 
 
Figura 5.5.: Cos per on circularà el fluid. 
Un cop la geometria feta, s’ha procedit a la realització de la pre-malla. Primerament s’ha creat 
un bloc, mitjançant el qual el programa reconeix l’espai que es vol mallar. Després, s’han 
imposat unes associacions tant de les línies com dels punts de la geometria amb les corbes del 
bloc creat. 
Ja amb les associacions establertes, s’han creat unes línies per a un posterior refinament. 
 
Figura 5.6.: Línies per al refinament. 
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Mitjançant l’eina Split Block, s’ha creat un segon bloc mes petit per tal de poder unir la malla 
al perfil. 
 
Figura 5.7.: Aplicació de l’eina Split Block. 
Aquest bloc s’ha projectat sobre el perfil, i s’ha creat una altra línia per al mallat a la meitat 
del perfil, creant les associacions pertinents a aquesta operació. Després s’ha reduït l’àrea on 
es realitzarà el refinament al voltant del perfil. 
 
Figura 5.8.: Projecció de les línies sobre el perfil. 
Un cop els preliminars acabats per a la realització de la pre-malla, se li han imposat les 
divisions que ha de tenir cada línia de la geometria. Cal destacar que per a les divisions de les 
línies que toquen el perfil, s’ha utilitzat la web www.cfd-online.com ja que disposa d’un 
apartat on se li introdueix el Reynolds, la velocitat a l’infinit, la viscositat dinàmica, la 
densitat del fluid, la corda del perfil i la Y+ desitjada, i et retorna la distancia de la primera 
línia de la malla a la paret del perfil. 




Figura 5.9.: Paràmetres introduïts i obtinguts per al càlcul de la Y+. 
Un cop totes les divisions introduïdes, el pre-mallat ja quasi bé queda finalitzat, com es pot 
observar a les imatges següents: 
 
Figura 5.10.: Pre-mallat final. 
 
Figura 5.11.: Refinament al voltant del perfil de la pre-malla final. 
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Un cop el pre-mallat acabat, s’ha procedit a la creació de la malla, a la qual se li han imposat 
les condicions de contorn, per tal de poder importar aquesta malla al Fluent. Les corbes 
anomenades bottom, inlet i top se’ls ha assignat la condició de velocity-inlet, ja que és per on 
entrarà el flux. A les corbes wall i outlet se’ls ha assignat les condicions de wall i pressure-
outlet respectivament, i a la superfície que s’havia anomenat fluid, també se li ha assignat la 
condició de fluid. 
 
Figura 5.12.: Imposició de les condicions de contorn per a importar l’arxiu al Fluent. 
Arribats a aquest punt, s’ha  guardat amb un arxiu .msh per tal de poder importar-la des del 
programa Fluent, utilitzat en l’estudi. 
5.1.2. Anàlisi del flux mitjançant Fluent 
Un cop la malla feta, s’ha iniciat el procés d’estudi mitjançant el Fluent, al qual se li ha 
importat la malla realitzada a l’apartat anterior. Un aspecte important a destacar és que per al 
càlcul del coeficient lift, el model utilitzat ha estat el SST k-omega, que realitza els càlculs 
amb dos equacions. En canvi, per al càlcul del coeficient drag, s’ha utilitzat el model 
Transition K-Kl-omega, que realitza els càlculs amb tres equacions. 
 
Figura 5.13.: Interfície del programari Fluent. 
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El motiu de l’elecció d’aquests models, ha estat que el SST k-omega te un bon comportament 
a l’hora de calcular la solució quan hi ha gradients adversos de pressió i separació del flux, i 
per tant obtindrà uns resultats més acurats del coeficient lift. En canvi, l’ús del model 
Transition k-kl-omega permet una obtenció de resultats més acurats amb el càlcul de la capa 
límit i per tant donarà uns resultats més realistes pel que fa al coeficient drag del perfil 
estudiat. 
Els materials utilitzats en la simulació han estat l’alumini per al perfil, la densitat del qual és 
2719 Kg/m3 i l’aire per al fluid, amb una viscositat 1,7894e-5 Kg/(m.s) i una densitat de 1,225 
Kg/m3. 
Les condicions de contorn imposades han estat una velocitat d’entrada de 14,61 m/s que 
proporciona un Reynolds de 1e6 i un nombre de Mach de 0,043. Aquest nombre representa 
una velocitat subsònica i implica un règim incompressible, fets idíl·lics per al estudi. Aquesta 
velocitat s’ha imposat mitjançant una component X i una component Y per tal de poder variar 
l’angle d’atac del perfil i així poder calcular la màxima eficiència així com el moment en que 
hi ha despreniment de capa límit. La segona condició ha estat que la pressió relativa a la 
sortida (outlet) era igual a 0 Pa. 
 
Figura 5.14.: Condicions de contorn per a l'Inlet i un angle d'atac de 2 graus. 
Al monitor que controla els residus, s’ha eliminat la condició que en arribar a un cert error 
pari el càlcul, i se li ha imposat que realitzi 2000 iteracions per a cada angle d’atac estudiat. 
S’ha afegit un altre monitor que ens doni el moment en l’eix Z i a la distància d’un quart de la 
corda del perfil respecte la vora d’atac. També se li ha demanat al programa que ens doni el 
coeficient de sustentació (CL), així com el coeficient de resistència a l’avanç del perfil (CD). 
Cal tenir en compte que en variar l’angle d’atac, també s’hauran de variar els vectors que 
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representen aquests coeficients. Per al monitor que calcula el coeficient drag, la component X 
del vector serà el cosinus de l’angle d’atac, i la component Y el sinus de l’angle d’atac. En 
canvi, per al monitor que calcula el coeficient lift, la component X serà el sinus de l’angle 
d’atac canviat de signe, i la component Y serà el cosinus. 
 
Figura 5.15.: Distribució de les forces Lift i Drag a tenir en compte en  
             l’obtenció dels coeficients on U es la velocitat del flux. 
 
Figura 5.16.: Imposició dels vectors unitaris per al càlcul del CD (esquerra) i CL (dreta) per a un angle d’atac de 2 graus.  
5.1.3. Resultats de l’estudi 
5.1.3.1. Angle d’atac a zero graus 
Per a un angle d’atac nul, els resultats del CM, CL i CD han estat de 0,0335637; de 0,18756 i de 
0,0070621 respectivament, el que proporciona al perfil una eficiència de 26,56.  
En la distribució de pressions relatives sobre el perfil, es pot observar que tant a la part 
superior del perfil (extradós) com a la part inferior (intradós) les pressions són principalment 
Estudi i millora del perfil alar de l’avió Supermarine Spitfire  Pàg. 31 
 
 
negatives, sent menor la pressió al extradós i creant així una diferència de pressions, que es 
transformarà amb una força de sustentació (Lift). Si s’observa la vora d’atac i la vora de 
sortida del perfil es visualitza com les pressions sobre aquestes zones son positives, sent però, 
major la pressió a la vora d’atac, el que es transforma com en el cas anterior, amb una 
diferència de pressions que dona com a resultat una força de resistència a l’avanç (Drag). 
 
Figura 5.17.: Distribució de pressions. 
Al gràfic de la distribució del coeficient de pressió (Cp) sobre el perfil, es distingeixen dues 
corbes, la del extradós que és la inferior i la que conté uns valors de Cp negatius majors, i la 
superior que es correspon amb l’intradós. Es pot observar el punt d’estancament on el Cp es 
igual a u i que es correspon amb la posició X=0 m. A la posició aproximada de 0,05 m 
s’observa el fenomen explicat en la fotografia superior més accentuat, on la pressió al 
extradós és menor que a l’intradós, ja que el Cp i la distribució de pressions va directament 
relacionat.   
 
Figura 5.18.: Coeficient de pressió sobre el perfil. 
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La distribució de velocitats al voltant del perfil es distribueix amb una velocitat superior a la 
de l’entrada tan al intradós com al extradós, sent superior a l’extradós. Es visualitza el punt 
d’estancament a la vora d’atac i una petita turbulència a la sortida del flux, on es troba el flux 
superior i inferior.  
 
Figura 5.19.: Distribució de velocitats. 
Un altre gràfic important és el del coeficient de fricció a la paret , on es pot observar el punt 
de transició de la capa límit laminar a turbulenta. Mentre la capa límit és laminar, el coeficient 
de fricció va disminuint, fins el punt on hi ha una inflexió molt marcada, que significa la 
transició a la capa límit turbulenta. La capa límit turbulenta crea una major resistència a 
l’avanç, que es veu reflectida amb l’augment del coeficient de fricció. A partir de l’extracte de 
dades que proporciona el Fluent, es pot obtenir el punt de transició, que en aquest cas és el 
punt x = 0,5484 m per a l’extradós i x = 0,6317 m per a l’intradós. 
 
Figura 5.20.: Coeficient de fricció. 
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El gràfic de la Y+ és també molt important tenir-lo amb compte, ja que permet assegurar que 
els resultats obtinguts son correctes. La Y+ haurà d’estar al voltant de la unitat, i com es pot 
observar al gràfic següent, en aquest estudi no supera aquesta magnitud, de fet sempre es 
manté per sota, el que ens permet afirmar que els resultats obtinguts son fiables i verídics. 
 
Figura 5.21.: Y+ sobre la paret. 
 
5.1.3.2.  Variació de l’angle d’atac entre 0 i 16 graus 
Un cop el primer estudi per un angle d’atac de zero graus acabat, s’ha procedit a l’estudi per 
als angles d’atac entre els zero i setze graus, seguint el mateix procediment que en l’estudi a 
zero graus i amb un increment de dos graus, per a l’interval entre els zero i els dotze graus. 
Cal destacar la necessitat de realitzar un estudi amb règim transitori a partir d’on hi hagi la 
possibilitat de l’aparició de despreniment de la capa límit, ja que si no és així, el programa no 
contempla el possible despreniment en el càlcul dels coeficients lift i drag. Per tant en el cas 
del NACA 2213, a les simulacions realitzades a partir dels dotze graus, se’ls hi ha imposat un 
règim transitori, amb un temps entre passos de 0,005 segons, i un nombre de passos de 500, el 
que proporciona els coeficients desitjats a l’instant de 2,5 segons. 
Com que entre els dotze i els setze graus és on hi podia aparèixer el despreniment de capa 
límit, els estudis s’han realitzat amb un interval d’un grau, a diferència de l’interval entre zero 
i dotze graus que era de dos. 
En tot moment al llarg de l’estudi, el valor de la Y+ s’ha mantingut al voltant de la unitat, el 
que permet afirmar que els resultats són verídics.  
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Variació de la distribució de pressions 
A les imatges inferiors es pot veure l’evolució de la variació de les pressions relatives sobre el 
perfil amb l’increment de l’angle d’atac. Com més gran és l’angle, el punt de la pressió 
mínima es va desplaçant cap a la vora d’atac i disminueix l’àrea representativa de la pressió 
mínima. En canvi, el punt amb la pressió màxima, ho fa tot al contrari, es va desplaçant de la 
vora d’atac, i l’àrea representativa d’aquesta pressió va augmentant. 
També cal ressaltar, que tant el valor de la pressió relativa màxima com la mínima, es va fent 
més gran i més negativa respectivament.  
 
 
Figura 5.22.: Evolució de la distribució de pressions amb l’augment de l’angle d’atac amb 4, 8, 12, 14, 15 i 16 graus. 
Un altre parametre interessant seria la variació del les corbes del Cp, que com es pot veure a 
les imatges següents, la diferencia entre els valors de Cp al intradós (valors positius) i els 
valors a l’extradós (valors negatius), va augmentant a mesura que s’augmenta l’angle d’atac. 
A les tres ultimes imatges que representen els valors de 14, 15 i 16 graus d’angle d’atac, la 
diferencia entre aquestes corbes s’observa que comença a  disminuir, és a dir s’ajunten més 
aviat, això es veu reflectit amb una disminució de l’augment del CL. 
 






Figura 5.23.: Evolució de la Cp a la superfície del perfil per al angles d’atac de 4, 8, 12, 14, 15 i 16 graus. 
Variació de la distribució de  velocitats 
Pel que fa al canvi amb la distribució de velocitats, el punt d’estancament es va desplaçant, 
distanciant-se de la vora d’atac, com més s’augmenta l’angle. En canvi la velocitat màxima 
cada cop es dóna més aprop de la vora d’atac. 
S’observa com a l’inici quasi no hi ha rereflux al final del perfil, pero va augmentant cada cop 
més, fins arrivar als setze graus, que es correspon amb l’ultima fotografia, on el flux que es 
desprèn de sobre el perfil ja està molt avançat, el que implica una disminució de la 
sustentació. 





Figura 5.24.: Evolució de la distribució de velocitats en augmentar l’angle d’atac amb 4, 8, 12, 14, 15 i 16 graus. 
Corbes característiques 
A partir de les dades facilitades pel Fluent després de cada estudi, amb la variació de l’angle 
d’atac corresponent, s’ha arribat a les corbes característiques del perfil NACA 2213. 
La màxima eficiència la dóna la corba polar de l’eficiència, i es troba als vuit graus, on el seu 
valor és de 79,07. Per a aquesta eficiència el valor del CL és de 1,01156 i el del CD de 
0,01279. S’observa que l’eficiència es manté entre uns valors de 70 i 80 entre els 4 i 13 graus 
aproximadament. 
 
Gràfica 5.1.: Eficiència del perfil NACA 2213 obtinguda amb Fluent. 
Pel que fa a la corba del  coeficient lift, aquest perfil ens proporciona sustentació fins als 15 
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despreniment de la capa límit i l’entrada amb pèrdua del perfil. El màxim CL que ens 
proporcionarà aquest perfil és de 1,47074. 
 
Gràfica 5.2.: Coeficient lift del perfil NACA 2213 obtinguda amb Fluent. 
Un coeficient no menys important és el coeficient drag, que augmenta progressivament 
seguint una forma exponencial amb l’angle d’atac, donant un valor als 15 graus de 0,028577. 
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5.2. Elecció del nou perfil 
Per a l’elecció d’un nou perfil que proporcioni unes prestacions majors d’eficiència i de 
sustentació, s’haurà de tenir en compte que la resistència a l’avanç no sigui molt més elevada 
que el perfil NACA 2213 de que disposava l’Spitfire ja que podria haver-hi problemes amb la 
potència del motor que portava instal·lat l’avió. Amés també existeix la necessitat de que la 
geometria no variï excessivament, ja que les ales havien d’albergar un armament i s’ha de 
tenir present que no poden ser molt fines, ja que tot i reduir el CD hi hauria problemes amb 
aquest aspecte. 
Una altra observació a contemplar és que les comparacions dels diferents casos que 
s’estudiaran a continuació seran a partir de les dades proporcionades pel Visual Foil, ja que un 
estudi per simulació amb Fluent donaria un temps excessivament llarg. No obstant, un cop 
elegit el perfil, aquest s’estudiarà mitjançant simulació del Fluent per tal de poder comparar 
més acuradament els resultats, amb el perfil abans estudiat NACA 2213. 
Tots els casos que es presenten a continuació són perfils asimètrics, el que permet la creació 
de sustentació amb un angle de zero graus. 
Un últim aclariment és que per a totes les gràfiques el nombre de Reynolds serà de 1e6. 
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5.2.1. Perfil Clark YM-15 
La següent figura mostra els paràmetres representatius del perfil a zero graus, i es pot 
observar que pel que a la geometria es refereix, i ha un grossor màxim del 15% de la corda, 
per tant no hi hauria problema amb el que abans s’ha dit de la instal·lació de l’armament.  
 
Figura 5.25.: Geometria del perfil Clark YM-15. 
Una gràfica molt important és la de l’eficiència, i s’observa que la màxima s’obté als 9 graus 
d’angle d’atac arribant a un valor de 87,83.   
 
Gràfica 5.4.: Eficiència del perfil Clark YM-15. 
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Un cop vista la relació CL/CD que és realment la més important, cal observar també la corba 
del CL per veure fins quants graus d’angle d’atac el perfil resisteix el despreniment, sense 
entrar amb pèrdua. 
 
Gràfica 5.5.: CL i CM del perfil Clark YM-15. 
Com es pot visualitzar, el CL arriba fins un valor màxim de 1,453 quan l’angle d’atac és de 13 
graus i el punt d’eficiència màxima ens dóna un CL de 1,212. En aquest gràfic també hi 
apareix el moment al punt de c/4, però es podrà menystenir amb les comparacions ja que és 
molt proper a zero. 
 
Gràfica 5.6.: CD en funció del CL del perfil Clark YM-15. 
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Amb el gràfic del CD en funció del CL s’observa que el CD màxim és de  0,0233 i per al punt 
de màxima eficiència es correspondrà amb un valor de 0,0138  el qual el motor de que 
disposava l’Spitfire podria suportar. 
Un cop estudiades les gràfiques anteriors, els principals paràmetres estudiats per al perfil 
Clark YM-15 són els de la taula següent: 















CLARK YM-15  9 87,83 1,212 0,0138 1,453 0,0233 13,5 
Taula 5.1.: Resum dels paràmetres principals del perfil Clark YM-15. 
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5.2.2. Perfil FX 61-140 
Aquest perfil té un espessor màxim d’un 14% de la corda, el que continua superant el 13% del 
NACA 2213, per tant geomètricament és acceptable.  
 
 
Figura 5.26.: Geometria del perfil FX 61-140. 
L’eficiència màxima es dóna per un angle d’atac de 5 graus, amb un valor de 111,43. Tot i 
això l’interval on s’arriba a aquesta eficiència és petit ja que a la gràfica es pot observar un pic 
bastant pronunciat. 
 
Gràfica 5.7.: Eficiència del perfil FX 61-140. 
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Ja visualitzada la màxima eficiència, al gràfic del CL en funció de l’angle d’atac, es pot veure 
que el coeficient lift màxim és de 1,643 per a un angle de 10 graus. El CL per a l’eficiència 
màxima és de 1,163.  La disminució d’aquest coeficient es dóna molt aviat, el que fa que 
aquest perfil entri en pèrdua, i el que no convé en una ala d’avió. 
 
Gràfica 5.8.: CL i CM del perfil FX 61-140. 
Del gràfic del CD en funció de l’angle d’atac, es pot extreure que el CD per a la màxima 
eficiència serà de 0,0104 i el CD màxim del perfil serà de 0,0231 corresponent al màxim valor 
de CL ja que volar amb un angle superior ja no seria possible pel possible despreniment. 
 
Gràfica 5.9.: CD en funció del CL del perfil FX 61-140. 
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El resum dels paràmetres principals per a aquest perfil s’observen a la següent taula: 















FX 61-140  5 111,43 1,163 0,0104 1,643 0,0231 10 
Taula 5.2.: Paràmetres principals del perfil FX 61-140. 
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5.2.3. Perfil GOE 527 
El tercer perfil elegit per a l’estudi, el GOE 527, geomètricament també és possible, ja que té 
un espessor màxim del 16,5% de la corda. 
 
Figura 5.27.: Geometria del perfil GOE 527. 
La màxima eficiència s’obté als 7 graus d’angle d’atac amb un valor de 101,54. 
 
Gràfica 5.10.: Eficiència del perfil GOE 527. 
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Al gràfic del coeficient lift amb funció de l’angle d’atac, s’observa que als 12,5 graus d’angle 
d’atac la corba del CL comença a disminuir, havent assolit un valor màxim de 1,534. Per a 
l’eficiència màxima el valor de CL que s’obté és de 1,271. 
 
Gràfica 5.11.: CL i CM del perfil GOE 527. 
Pel que fa al coeficient de resistència al avanç, assoleix un valor màxim de 0,0208 quan el CL 
és màxim, amb un CD de 0,0139 per a la màxima eficiència. 
 
Gràfica 5.12.: CD en funció del CL del perfil GOE 527. 
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Finalment, la taula de paràmetres a destacar d’aquest perfil queda com la següent: 















GOE 527  7 101,54 1,271 0,0139 1,534 0,0208 12,5 
Taula 5.3.: Paràmetres principals del perfil GOE 527. 
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5.2.4. Perfil NACA 23012 
L’últim perfil elegit per a l’estudi és el NACA 23012 amb un gruix del 12% de la corda, que 
tot i que és un 1% menor que el NACA 2213, geomètricament no varia molt, i per tant seria 
acceptable. 
 
Figura 5.28.: Geometria del perfil NACA 23012. 
Mitjançant el gràfic de l’eficiència es troba el valor màxim de 80,51 als 8 graus d’angle 
d’atac. 
 
Gràfica 5.13.: Eficiència del perfil NACA 23012. 
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Pel que fa al CL, en aquest perfil el seu valor augmenta fins els 13 graus, assolint un valor 
màxim de 1,332. El seu valor per a la eficiència màxima serà de  1,054. 
 
Gràfica 5.14.: CL i CM del perfil NACA 23012. 
El CD per a l’eficiència màxima pren el valor de 0,0121 i el valor corresponent al màxim CD 
del perfil és de 0,0191. 
 
Gràfica 5.15.: CD en funció del CL del perfil NACA 23012. 
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Els paràmetres principals queden resumits a la taula següent: 















NACA 23012  8 80,51 1,054 0,0121 1,332 0,0191 13 
Taula 5.4.: Paràmetres principals del perfil NACA 23012. 
  



















Clark YM-15  9 87,83 1,212 0,0138 1,453 0,0233 13,5 
FX 61-140  5 111,43 1,163 0,0104 1,643 0,0231 10 
GOE 527  7 101,54 1,271 0,0139 1,534 0,0208 12,5 
NACA 23012  8 80,51 1,054 0,0121 1,332 0,0191 13 
Taula 5.5.: Taula resum dels quatre perfils. 
Un cop estudiats els diferents perfils es pot arribar a les següents conclusions, el perfil que 
dóna una major eficiència és el FX 61-140, no obstant, si s’observa l’angle d’atac màxim té 
un valor de 10 graus. Això implica que el despreniment al perfil apareix aviat, i per tant, 
l’avió te poc marge de maniobra tot i tenir el rendiment màxim. Per tant no seria una bona 
elecció, ja que el despreniment és un factor molt important en un avió i una entrada en pèrdua 
seria crítica. 
Si es descarta el FX 61-140, el següent amb una eficiència màxima major i amb un valor de 
101,54 seria el GOE 527, aquest perfil té un angle d’atac màxim de 12,5 graus, el que ja 
incrementa bastant respecte a l’anterior.  El CD comparat amb la resta de perfils, es quasi bé el 
més reduït, ja que està només després del NACA 23012. 
Tot i els aspectes comentats, l’elecció final es decantarà pel perfil CLARK YM-15, ja que 
com que en un avió un dels factors més importants és la seguretat, i a més en el cas d’un avió 
de guerra, ha de permetre una gran maniobrabilitat, se li donarà més importància a l’angle 
d’atac màxim. Si s’observa la taula, el perfil que permet un angle d’atac màxim major, és el 
CLARK YM-15, ja que aquest assoleix un valor de 13,5 graus. A més a més, el perfil Clark 
YM-15 és un perfil anglès, en canvi el perfil GOE 527, d’origen alemany, això també 
decantaria la balança per al perfil Clark YM-15, ja que com a avió històric anglès s’han de 
tenir en compte els seus orígens.    
Encara que el perfil elegit té el CD major de tots els estudiats, no varia molt del del NACA 
2213, per tant no suposarà cap problema aquesta resistència a l’avanç ja que la potència del 
motor instal·lat a l’Spitfire serà més que suficient. 
No obstant, també s’estudiarà amb el Fluent el perfil GOE 527 per assegurar-nos que s’ha 
decidit la millor opció per a la millora del perfil NACA 2213 de l’Spitfire, ja que si els 
resultats obtinguts amb el Fluent en comparar-los varien, i els perfils augmenten o 
disminueixen les prestacions, caldria replantejar l’elecció entre els dos perfils. Respecte 
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aquests, s’observa a la taula que l’eficiència i el CL del GOE 527 és superior a la del Clark 
YM-15 i que la CD és millor per al GOE 527. No obstant, un cop finalitzat l’estudi amb el 
Fluent s’escamparan dubtes. 
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5.3. Perfil CLARK YM-15 
Per a l’estudi d’aquest perfil CLARK YM-15, s’ha procedit igual que en l’estudi del perfil 
NACA 2213. Primerament s’han obtingut les coordenades de la geometria. A continuació 
s’ha mallat seguint els mateixos passos que s’expliquen a l’apartat 5.1.1. 
 
Figura 5.29.: Malla per al perfil Clark YM-15. 
Un cop la geometria mallada, s’han realitzat els estudis amb el mateix criteri i les mateixes 
condicions de contorn que el NACA 2213, i per al càlcul de la CL s’ha utilitzat el model de 
Solver SST k-omega, en canvi per a l’obtenció del CD, s’ha imposat que el model sigui el de 3 
equacions Transition K-Kl-omega. Les causes d’aquest canvi, ja s’han explicat al punt 5.1.2. 
5.3.1. Resultats 
En aquest cas d’estudi, s’obviarà l’estudi amb un angle d’atac a zero graus i es limitarà a 
comentar la distribució de pressions i velocitats més per sobre, centrant-se més amb les corbes 
característiques del nou perfil. 
Pel que fa a la distribució de pressions, a mesura que es va augmentant l’angle d’atac la 
pressió relativa superior es va fent més negativa, però la zona on hi ha aquesta pressió també 
es va fent més petita fins un tal punt on l’angle d’atac es de 16 graus on ja es molt petita 
aquesta zona, el que repercuteix amb la disminució del CL. En canvi la pressió a l’intradós va 
augmentant fins arribar a un angle d’atac aproximadament de 10 graus, on la pressió ja 
comença a mantenir-se i augmentar més lentament. 





Figura 5.30.: Distribució de pressions relatives sobre el perfil per als angles d'atac 0, 6, 10, 13, 15 i 16 graus. 
Si s’observa la distribució de velocitats, es veu clarament com l’aparició de flux invers es va 
fent més notòria a mesura que s’augmenta l’angle d’atac fins els 16 graus on és tant elevat que 
ocasiona una disminució del CL. També, a mesura que s’augmenta l’angle d’atac, la zona de 
velocitats màximes es va fent menor tot i aquestes velocitats màximes ser més elevades. 
 
 
Figura 5.31.: Distribució de velocitats sobre el perfil per als angles d'atac 0, 6, 10, 13, 15 i 16 graus. 
Un altre gràfic interessant sobre el perfil pot ser el de les línies de corrent. Aquestes mostren 
com als 15 graus d’angle d’atac les línies al final del perfil es tornen a unir, en canvi als 16 
graus, les línies ja no s’uneixen degut al despreniment de la capa límit i conseqüentment 
l’entrada amb pèrdua. 




Figura 5.32.: Línies de corrent per als angles d’atac de 15 i 16 graus. 
La primera corba característica d’estudi serà la del CL. S’observa que amb un angle d’atac a 
zero graus, el coeficient lift és de 0,34757, i a mesura que s’augmenta aquest angle, el 
coeficient va augmentant linealment fins arribar als 13 graus aproximadament, on l’increment 
comença a minvar fent-se més petit fins arribar als 15 graus, on el CL ja disminueix degut al 
despreniment de capa límit. El valor màxim s’aconsegueix als 15 graus d’angle d’atac amb un 
valor de 1,476. 
 
Gràfica 5.16.: Corba del CL del perfil Clark YM-15. 
Pel que fa a la corba del coeficient drag, a zero graus té un valor de 0,0062827, i com més 
s’augmenta l’angle, augmenta exponencialment fins arribar a un valor de 0,030925 als 15 



















Gràfica 5.17.: Corba del CD del perfil Clark YM-15. 
Finalment, si es fa el quocient entre el CL i el CD s’obté la corba de l’eficiència, la qual arriba 
a un valor màxim de 94,65 als 6 graus d’angle d’atac. Entre els valors de 2 i 10 graus d’angle 
d’atac l’eficiència es manté en tot moment superior a 80. 
 
Gràfica 5.18.: Corba de l’eficiència del perfil Clark YM-15. 
Si es comparen els resultats obtinguts amb els esperats, difereixen amb alguns valors, ja que 
l’eficiència màxima esperada era de 87,83 i finalment s’ha obtingut una eficiència màxima 
superior de 94,65. En canvi si s’observa el CL màxim, l’esperat era de 1,45 i l’obtingut ha 
estat de 1,47. Tot i això amb el Fluent ens ha donat el màxim coeficient lift als 15 graus 
d’angle d’atac, a diferència del Visual Foil que el donava als 13,5 graus. El valor del 
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Eficiència Clark YM-15 
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Per tant es pot afirmar que els valors obtinguts són verídics ja que les diferències entre el 
Visual Foil i el Fluent són petites. A més a més el model que s’utilitza per a resoldre el 
problema pot fer variar els resultats obtinguts.  
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5.4. Comparació de resultats 
Un cop estudiats el perfil inicial NACA 2213 i l’elegit finalment per a la seva possible 
substitució, el Clark YM-15, s’han pogut extreure les corbes característiques tant d’un com de 
l’altre mitjançant el programa Fluent. A més a més, per escampar dubtes en les conclusions 
també s’inclouran els resultats obtinguts per al perfil GOE 527, el qual s’ha estudiat igual que 
el Clark YM-15 i el NACA 2213 amb el Fluent.  
Els gràfics s’han superposat un sobre l’altre per tal de poder comparar les dades dels tres 
perfils més gràficament. 
Si s’observen les corbes de l’eficiència, es veu clarament que per a un angle d’atac inferior a 
12 graus, l’eficiència que proporciona el perfil Clark YM-15 és bastant superior que la del 
NACA 2213. A la Taula 5.6 es pot llegir que per a un angle d’atac de 0 graus  l’eficiència és 
considerablement superior per al Clark YM-15, ja que els valors són de 26,55 i 55,32. 
L’eficiència màxima esperada per al GOE 527 era superior a l’obtinguda, el que fa que la del 
Clark YM-15 la superi. 
En canvi una variació important és que l’eficiència màxima en el Clark ym-15 s’aconsegueix 
als 6 graus i en el NACA 2213 als 8 graus. 
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Eficiències     
Angle d’atac NACA2213 Clark YM-15 
0 26,55867235 55,32175657 
2 37,21869002 80,42531646 
4 69,78853822 88,88680704 
6 75,89870359 94,65361296 
8 79,07136715 88,61661317 
10 77,53665689 81,21929714 
12 73,00016279 70,04626635 
13 64,68596821 61,85246835 
14 57,39982749 53,688712 
15 51,46586416 47,7283751 
16 45,83818102 41,7302799 
Taula 5.6.: Eficiències dels perfils NACA 2213 i Clark YM-15. 
Si es compara la gràfica del coeficient lift, el CL del perfil Clark YM-15 sempre va per sobre 
fins arribar a un valor màxim aproximadament igual per als dos proper al 1,47. Aquest 
aspecte, seria bo per a un avió de guerra com l’Spitfire, ja que podria augmentar, per exemple, 
la munició disponible. 
Un altre paràmetre important és que l’angle d’atac a partir del qual comença a disminuir el CL 
és el mateix tant en un perfil com en l’altre. 
S’observa que el perfil GOE 527 té un CL superior entre els 0 i 12 graus i el valor màxim al 
qual arriba és de 1,51; lleugerament superior al dels altres dos perfils. No obstant, l’angle 
d’atac al que es produeix aquest CL màxim és de 12 graus, bastant abans del que ens 
proporcionen els altres dos, disposant així de major rang d’angles d’atac i el que és més 
convenient.  
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Un altre gràfic a tenir amb compte és el del coeficient drag, ja que si aquest augmentés molt, 
podria haver-hi problemes amb la potència disponible del motor que incorporava l’avió. 
Si es compara la corba del CD dels perfils Clark YM-15 i NACA2213, es pot veure que a 
partir dels 8 graus, el CD del Clark YM-15 passa lleugerament per sobre a la del NACA 2213. 
Tot i que la diferència és poca, s’hauria d’estudiar més detingudament si no causaria 
problemes degut a la potència del motor, aspecte que excedeix els objectius d’aquest treball, 
però que seria interessant el seu posterior estudi. 
El  perfil GOE 527 encara supera el CD dels altres dos perfils, un altre punt en contra d’aquest 
perfil, ja que augmentaria el consum del combustible disminuint així l’eficiència. 
 





























A la vista dels resultats obtinguts, i posteriorment comparats a l’apartat 5.4, podem deduir que 
dels dos perfils finalment elegits per realitzar un estudi comparatiu, el perfil Clark YM-15 és 
el que presenta una millor eficiència aerodinàmica, així com un coeficient de resistència a 
l’avanç menor. A més a més el coeficient de sustentació màxim en els dos perfils és 
aproximadament el mateix, amb la diferència que el perfil Clark YM-15 disposa d’un rang 
major d’angles d’atac abans del despreniment de la capa límit. 
Amb la millora d’aquest perfil, el que permet és la possibilitat d’augmentar la munició o el 
combustible disponible (disposant així de més autonomia) a l’avió, amb el mateix consum que 
tenia, ja que el coeficient de resistència a l’avanç del perfil és quasi bé el mateix que amb el 
NACA 2213. Això es deu a que disposa d’un coeficient de sustentació major.  
Per tant amb aquest augment de combustible o munició, li permetria ser més competitiu 
respecte els altres avions de l’època, fent-lo encara més temible. 
 
  




Ja que es tracta d’un projecte d’enginyeria i podria tractar-se d’un cas real, cal considerar els 
costos associats a ell, així com les despeses que es deriven, com poden ser el sou del 
projectista o els costos de desplaçament i programari utilitzat per a la seva realització. 
Primerament, el cost de l’ordinador té un preu de 2172,7 € i el sistema operatiu Windows de 
41,32 €. Per a l’ordinador s’estima una vida útil de 5 anys. 
Per al consum, es tenen 600 hores de funcionament i un consum de l’ordinador de 50 W/h. El 
preu variable de l’energia consumida és de 0,2 €/kWh.  
Les despeses associades als costos de llicències de programari utilitzat en el treball, s’inclou 
el programa ANSYS i el Visual Foil. El programa ANSYS complet té un preu de 24500 euros 
i se li imposa un període total d’utilització de 25 anys. La llicència anual (amb actualitzacions 
incloses) és de 2700 €. Per tant si el projecte a tingut una durada del 15 de setembre de 2014 
al 15 de gener de 2015, la duració del projecte ha estat de 4 mesos. 
Per al Visual Foil té un preu de 129,73 €, i com que és una base de dades, la vida útil serà d’1 
any. 
També s’inclou el programari utilitzat en la redacció del projecte, ja que s’ha utilitzat l’Excel i 
el Word. Té un preu de 445,5 € i es calcula una utilització de 5 anys.  
Tots els preus anteriors no tenen l’IVA inclòs. 
Concepte Preu Unitats Costos (€)  
Ordinador 442,8 €/any 0,33 anys 146,20  
Consum 0,2 €/kWh 30 kWh 6,00  
Programari ANSYS 980 €/any 0,33 anys 323,40  
Llicència ANSYS 2700 €/any 0,33 anys 891,00  
Visual Foil 129,73€/any 0,33 anys 42,80  
Programari Microsoft Office 89,1 €/any 0,33 anys 29,40  
TOTAL   1438,8  
IVA (21%)   302,15  
Import total del material    1740,95 € 
Taula 1: Desglossament de l’import del material utilitzat. 
A més dels costos associats al material utilitzat, a la taula següent s’inclouen els associats al 
projectista amb practiques i supervisor. El cost d’aquest servei és de 25 €/hora i la durada ha 
estat de 450 hores tot i els 12 crèdits equivalents al treball, que suposen un total de 300 hores, 
s’ha vist la necessitat d’un augment amb 150 hores degut a la documentació i aprenentatge 
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d’alguns aspectes del programari utilitzat. A més també s’hi ha d’incloure el cost per 
desplaçament, en aquest cas de 42,50 €/mes per a la mobilització per l’interior de Barcelona 
amb transport públic. 
Concepte Preu Unitats Costos (€) 
Sou (projectista en practiques + supervisor) 25 €/hora 450 hores 11250 
Desplaçament 42,50 €/mes 4 mesos 170 
Import total del servei   11420 
Taula 2: Desglossament de l'import del servei. 
Si es vol obtenir un benefici d’un 10% aproximadament del cost del projecte, l’import final es 
detalla a la taula següent: 
Concepte  Cost (€) 
Import del material  1740,95 
Import del servei  11420 
Import del benefici 10% (de 13160,95) 1316,1 
TOTAL projecte  14477,05 
Taula 3: Desglossament de l'import total del projecte. 
Per tant, el cost final del projecte serà de 14477,05 €.   
 











L’impacte mediambiental que es deriva d’aquest projecte, ve donat principalment per tres 
paràmetres. Aquests són l’impacte directe fruit de la realització del propi projecte, l’impacte 
indirecte potencial que es pot generar per la realització del projecte i finalment l’impacte 
generat derivat de l’aplicació del projecte. 
L’impacte mediambiental generat pel projecte és molt reduït, simplement caldria tenir amb 
compte el consum d’energia degut a la utilització del material ofimàtic, com pugui ser 
l’ordinador. Però pel que fa a l’abast del projecte, aquest tipus d’impacte és clarament 
menyspreable. 
Respecte l’impacte indirecte potencial, l’estalvi energètic de la utilització del CFD per a 
l’obtenció de resultats és molt considerable, ja que l’estalvi d’un túnel de vent té una gran 
repercussió no només econòmicament, sinó energèticament.  
L’obtenció de resultats mitjançant tant el Visual Foil com l’ANSYS estalvia una gran 
quantitat d’hores de túnel de vent, el qual disposa d’un motor que consumeix uns 40 KW de 
potència nominal. A més a més, elimina la necessitat de la construcció de maquetes per a 
l’estudi en túnel de vent, ja que nomes amb les gràfiques que proporciona el Visual Foil es 
poden descartar possibles perfils. La construcció d’aquestes maquetes fa necessària la 
utilització de plàstics i resines així com materials derivats de difícil destrucció, per tant 
l’estalvi de maquetes representa una disminució en l’impacte mediambiental del projecte.  
L’impacte que tindria l’aplicació del projecte, també donaria unes repercussions 
considerables, ja que amb l’estudi de la millora del perfil en un avió, s’aconsegueix una 
millora en l’eficiència tant del perfil com de l’aerodinàmica de l’avió. Aquest fenomen es 
veuria reflectit en que amb el mateix consum de combustible s’aconseguiria una sustentació 
més elevada, podent augmentar les prestacions de l’avió, però mantenint el mateix consum i 
els residus carburants com pugui ser el CO2. Si no s’augmentés el combustible o la munició, 
també es podria aconseguir la mateixa sustentació, però amb un consum menor degut a que 
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Evolució del treball 
Mitjançant el diagrama de Gantt es pot visualitzar l’evolució del treball. Una de les activitats 
que més duració ha tingut, ha estat l’aprenentatge per a l’estudi dels perfils mitjançant el 
Fluent. Aquest hem va donar molts problemes de mallat, ja que fins que no vaig aconseguir 
mallar amb l’ICEM CFD, donaven resultats erronis degut a una malla dolenta. L’estudi dels 
perfils per a diferents angles d’atac també hem van ocupar bona part de la realització ja que 
les simulacions tenen un procés lent i entretingut i s’han de canviar diversos paràmetres per a 
cadascun dels angles d’atac. I finalment, la part de redacció final del projecte i el format.  
 
Gràfica 1: Diagrama de Gantt del treball. 
 
Descripció Activitat 
Cerca de documentació sobre la història i característiques de l'Spitfire 1 
Cerca d'informació de conceptes aerodinàmics 2 
Redacció de la informació trobada sobre l'Spitfire i conceptes aerodinàmics 3 
Aprenentatge d'estudi de perfils mitjançant Fluent 4 
Aprenentatge del mallat mitjançant l'ICEM CFD 5 
Mallat del perfil NACA 2213 mitjançant ICEM CFD 6 
Estudi del perfil NACA 2213 mitjançant Fluent per a diferents angles d'atac 7 
Redacció de l'estudi del perfil NACA 2213 8 
Documentació de possibles perfils per a la millora del NACA 2213 amb el 
Visual Foil 9 
Redacció dels perfils trobats i elecció del nou perfil 10 
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Mallat del perfil Clark ym-15 mitjançant ICEM CFD 11 
Estudi del perfil Clark ym-15 amb Fluent 12 
Redacció de l'estudi del perfil Clark ym-15 13 
Comparació dels resultats obtinguts dels dos perfils 14 
Redacció de resultats finals 15 
Redacció final del projecte 16 
Taula 1: Contingut de les activitats. 
  




Ja finalitzat el treball, només hem queda agrair a l’Enric Trillas Gay l’ajuda proporcionada, 
així com la seva disposició a l’hora de resoldre’m els dubtes sorgits durant el treball. I també 
agrair el suport incondicional de la meva família en tot moment.  
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